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高空风场对某飞行器级间分离影响研究 
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摘要：目的 研究高空风场对飞行器飞行时级间分离的影响。方法 建立飞行器分离模型，仿真计算飞行器

分离时下面级的横移距离、两个关键部件之间的间隙。结果 在最低飞行条件风速 34 m/s 时，下面级横移距

离和两个关键间隙均满足设计条件。在仿真计算风速 40 m/s 条件下，下面级横移距离、两个关键部件间隙

均满足设计要求，因此最低飞行条件风速可放宽至 40 m/s。在最大风速 45 m/s 时，三个值均超出了设计值，

有可能会对分离造成影响。结论 高空风对飞行器级间分离存在一定影响，随着高空风风速的增加，面级的

横移距离和两个关键部件之间键间隙随之增加。 
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Effect of High Altitude Wind Field on Stage Separation of an Aircraft 

YU Feng1, ZHAO Zhi-bo2, LIU Wen-yi1 
(1. Unit 41 of PLA 91550, Dalian 116023, China; 2. PLA 91049, Qingdao 266102, China) 

ABSTRACT: The work aims to research the effect of wind field at high altitude on the stage separation of aircraft during flying. 

A stage separation model of aircraft was established. The sway distance of the lower stage and the gaps of two key points of air-

craft after its stage separation were simulated. The sway distance of the lower stage and the gaps of two key points of aircraft all 

met the design conditions and requirements when the minimum wind speed and the simulated one were respectively 34 m/s and 

40 m/s. Therefore, the minimum wind speed for flying could be relaxed to 40 m/s. When the maximum wind speed was 45 m/s, 

the sway distance and the gaps above all exceeded the design values, so the stage separation would be affected by it. It proves 

that the stage separation of aircraft will be affected by high altitude wind in some way, and the sway distance of the lower stage 

and the gaps of two key points of aircraft will be increased with the increase of high altitude wind speed. 
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飞行器飞行时必须要经历属于四维空间的高空风

场，因此飞行器设计时既要考虑最大风，也要考虑风

切变，既要考虑其空间变化，也要考虑其时间变化[1]。

飞行器在级间分离时，一方面风使下面级分离体发生

了相对运动，另一方面风从飞行器头部到尾部有大小

变化[2]。这些因素对飞行器的飞行和分离会产生较大

影响，因此有必要对其进行分析，以避免高空风场对

飞行器正常飞行造成影响。 

1  高空风场模型 

高空风对飞行器的影响主要是气动载荷，它取决
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于动压 q 和俯仰角 a。高空风对飞行器有四种物理作

用：风载荷、风切变、风振和阵风干扰。高空风往往

是以两种以上的效应作用于飞行器，从而对飞行器的

影响更大[3]。 

1.1  气动载荷 

气动载荷可以用动压和俯仰角的乘积来表示。当

风运动遇到障碍物时，单位体积的动能施加于障碍物

上的压力为动压。当风以一定速度被滞止时，压力增

大，在等熵条件下，将全部转化为动能[4]。动压的表

达式为[5]： 

21

2
q v      (1) 

式中：q 为动压；  为风密度；v 为相对速度。 

飞行器飞行时，v1 为飞行速度，v2 为风速，

v=v1+v2，代入式（1）得： 

 21 2
1

2
q v v   (2) 

当 v1≥v2 时，v2 可以忽略。 

1.2  风载荷 

风载荷指风吹过障碍物时，障碍物在垂直于风速

方向上单位面积所受到的压力。风压是两部分作用之

和：一是障碍物迎风面的动压，二是障碍物背风侧的

压降。压降的表达式为： 

21

2
P C v    (3) 

式中：C 为结构常数，对于圆柱形障碍物，C=0.3。

将动压和压降作用加起来，得到风压 P 的表达式[6]： 

  21
1

2
P C v      (4) 

计算时，取 =0.125 kg/m3，C=0.3，P=0.081 25v2  Pa。 

1.3  风切变 

风切变为某一方向上任何风分量和风矢量的局

地变化，通常用 W表示风矢量，u、v、w 分别表示 x、

y、z 方向的风分量[7]： 
u v w  W i j k   (5) 

式中：i、j、k分别为指向 x、y、z 的单位矢量。

飞行器飞行受到的风切变的影响，可通过建立在飞行

器上的坐标系来表达。参照拉格朗日座标，飞行器飞

行时的风速变化可由式（6）给出： 

g
t t

  
 

  
W W W

i
  (6) 

式中：
t



W

表示一个风系平流到飞行器航线上所

造成的矢量风的局地变化，因而式（6）变为： 

A B C
t


  


W i i i  (7) 

l 是 x,y 的函数，式（7）又可变为： 

d d
cos , sin

d d

x z

l l
      (8) 

式中：a 表示矢量 G的仰角[8]。 

将式（8）代入式（7），整理后得到[9]： 

cos sin
u u u u

A G
t x z t

             
i   (9) 

cos sin
v v v v

B G
t x z t

             
j   (10) 

cos sin
w w w w

C G
t x z t

             
i  (11) 

式中：A、B、C 分别表示顺风、侧风和垂直风的

变化。u、v、w 及 A、B、C 可以是任意值。当 0
u

t






时，表示顺风增大； 0
v

t





时，表示出现最大右侧风，

0
v

t





时，表示出现最大左侧风； 0

w

t





时，表示有

最大的下拽气流。 

1.4  风振 

当风吹过飞行器时，在飞行器的背风侧会产生卡

曼涡旋。卡曼涡旋会使飞行器在垂直于风的方向上发

生振动，这种现象为风振[10]。这种振动往往会使飞行

器发生结构性破坏，当风振与飞行器发生共振时产生

的破坏力更大[11]。 

当飞行器在高空风场中飞行时，可将其看作是一

个圆柱，其自振周期为[12]： 

 0.35 0.85 10 /T h D      (12) 

式中：h 为飞行器长度；D 为飞行器外径。 

2  仿真模型 

2.1  物理模型 

一个完整的仿真模型包括几何模型、约束类型、

初始运动值和受力等[13]。某飞行器上面级发动机喷管

套在下面级前连接裙里，其模型如图 1 所示。深色部

分为上面级，浅色部分为下面级，同时标出了两个关 
 

 
 

图 1  仿真模型 
Fig.1  Simulation model 
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键件的位置、高空风方向和下面级横移方向。 

对于飞行器的上面级和下面级，都有 6 个拉格朗
日方程及其对应的约束方程[14]： 

1

n
i

j
i i ij

d E E
F

dt q q q





     
          


 (13) 

0i  （i=1，2，…，n）  (14) 

式中：E 为飞行器的总动能； i 为飞行器的约束

方程； jF 为在广义坐标下的广义力[15]。 

将方程（13）和方程（14）改写成矩阵型： 

0
 

 
 

F


    (15) 

式中：0 表示零矩阵；F为广义力矩阵；Ψ 为约
束方程矩阵[16]。 

在广义坐标下，动能 E 可以用式（16）表示： 

T T1 1

2 2
E r mt u It     (16) 

式（15）与式（16）合并为： 
T *
xx   M Q   (17) 

式中：  T
1 2, , nx x x x  ；  T

1 2, ,x x x xn     ；

M为飞行器的 6×6 广义质量对角矩阵[17]： 

 1 2diag , , nM M M M   (18) 
*Q 为飞行器的 6×1 广义质量列阵： 

T* *T *T *T
1 2, , nQ Q Q    Q  (19) 

方程（18）、（19）均为代数-微分方程。在进行
多体动力学分析时，可将拉格朗日方程写为一阶微分
方程形式，且引入[18]： 

q
u

t





  (20) 

得到： 

 T
0q u F           (21) 

2.2  初始运动 

飞行器有一个初始速度，计算时需要设置初始速

度在参考坐标系上的分量值[19]，建立的坐标系如图 2

所示。 
 

 
 

图 2  坐标系 
Fig.2  Coordinate system 

 
飞行器在级间分离时刻，其速度矢量为： 

m/s

m/s

m/s

x

y

z

v X

v Y

v Z

 



 

            (22) 

2.3  内力载荷 

飞行器分离时，上、下面级之间存在约束，因此

上、下面级之间成对出现大小相等、方向相反的内力
[20]。对飞行器分离不做功的内力为保守内力，对飞行

器分离做功的内力称为非保守内力。飞行器分离，受

到外来载荷或非保守内力作用时，飞行器的上、下面

级就会产生加速度，飞行器分离模型就会处于动态变

化中[21]。 

3  仿真计算及结果分析 

3.1  计算条件 

计算模型采用三维六自由度刚体运动学和动力

学模型，考虑的受力工况主要有：下面级和上面级主

发动机推力、高空风场产生的气动载荷、分离时上面

级和下面级的速度、质量特性等[22]，见表 1。飞行器

飞行时具有一定攻角，计算时只考虑风载荷垂直加载

在飞行器迎风面的分量[23]。 

表 1  级间分离时飞行器载荷 
Tab.1  Load of aircraft during stage separation 

Stress condition Parameter 

Mass of up stage/kg M1 

Mass of low stage/kg M2 

Height of separation/km Y 

Thruster of up SRM/kN T1 

Thruster of low SRM/kN T2 

Speed of wind/(m·s－1) 27~45 
 

3.2  计算结果 

仿真计算了飞行器上下面级之间分离后，不同风

速条件下，下面级的横移距离、关键间隙 1、2 的距离。 

3.2.1  下面级横移距离 

飞行器上下面级之间分离后，风速分别为 27、

30、34、38、40、45 m/s 时，下面级的横移距离如图

3 所示。 

3.2.2  关键间隙 1 距离 

飞行器上下面级之间分离后，风速分别为 27、30、

34、38、40、45 m/s 时，关键间隙 1 距离如图 4 所示。 

3.2.3 关键间隙 2 距离 

飞行器上下面级之间分离后，风速分别为 27、

30、34、38、40、45 m/s 时，关键间隙 2 距离如图 5

所示。 
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图 3  不同风速时下面级的横移距离 
Fig.3  The sway distance of the lower stage at different wind speeds 

 

 
 

图 4  不同风速时关键间隙 1 距离 
Fig.4  The distance of key gap 1 at different wind speeds 

 

 
 

图 5  不同风速时关键间隙 2 距离 
Fig.5  The distance of key gap 2 at different wind speeds 
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3.3  结果分析 

仿真计算结果表明，高空风对飞行器分离存在一

定影响。随着高空风风速的增加，飞行器下面级的横 

移距离随之增加，关键间隙值 1 和 2 随之减小，见表
2。设计值要求分离时下面级最大横移距离为 31 mm，
关键间隙 1 的最小值为 69 mm，关键间隙 2 的最小值
为 152 mm。 

 
表 2  风速增加与下面级横移距离、两个关键间隙值之间的关系 

Tab.2  The relationship among the increased wind speed, sway distance of the lower stage and gaps of two key points 

Wind 
speed/(m·s1) 

The sway distance of 
the lower stage/mm 

Maximum 
design values/mm

Gap of key 
points 1/mm

Minimum 
design values/mm

Gap of key  
points 2/mm 

Minimum 
design values/mm

27 22 31 80 70.5 193 152 

30 28 31 77 70.5 186 152 

34 29 31 74 70.5 182 152 

38 31 31 70 70.5 170 152 

40 32 31 71 70.5 151 152 

45 34 31 70 70.5 154 152 

 

4  结论 

为了研究高空风场对飞行器飞行时级间分离的

影响，建立了飞行器分离模型，仿真计算了飞行器分

离时下面级的横移距离和两个关键部位之间的间隙，

得出以下结论。 

1）高空风对上面级和下面级分离存在一定影响，

随着高空风风速的增加，下面级的横移随之增加，使

危险点之间的间隙随之减小，会对级间分离和飞行器

正常飞行带来影响。 

2）在最低飞行条件高空风速 34 m/s 时，下面级

横移距离为 29 mm，两个关键间隙分别为 73 mm 和

182 mm，均满足设计条件。 

3）在计算风速 40 m/s 条件下，下面级横移距离、

两个关键部件间隙均满足设计要求，因此最低飞行条

件可放宽至 40 m/s。 

4） 在计算最大风速 45 m/s 条件下，关键间隙 1

减小至 63 mm，关键间隙 2 减小至 140 mm。这两个

间隙均偏小，有可能会对飞行器级间分离和正常飞行

造成影响。 
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